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变结构RBCC发动机亚燃模态全流道数值模拟研究 *
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摘 要：变结构燃烧室是提高宽范围工作火箭基组合循环 （Rocket-based combined-cycle，RBCC）
发动机性能的有效途径之一。通过全流道三维数值模拟的方法，研究变结构RBCC发动机在低来流马赫

数条件下燃烧室与进排气匹配状况，以及采用变结构燃烧室进行亚燃模态可靠燃烧组织的可行性。针对

Ma=3来流，研究了火箭冲压和纯冲压燃烧模式下的发动机性能，并实现了燃烧室工作模式的转变。通

过研究得到以下结论：（1） 在火箭冲压工作模式下，一次火箭小流量工作能够提高二次燃料的燃烧效

率，冲压燃烧室比冲性能较优，燃烧室与进排气能够匹配工作。（2）燃烧室工作在火箭冲压模式时，采

用燃料支板集中喷注燃料的性能优于隔离段和燃料支板分散喷注时性能；发动机工作在纯冲压模式时，

燃烧效率将会下降，并且发动机冲压比冲比火箭冲压工作模式下降10.2%，全流道比冲则上升14.5%。
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Abstract：The use of a structurally variable combustor is one of the most effective methods to improve the
performance of a rocket-based combined-cycle（RBCC）engine over a wide operating range. Aims to study the
matching between the combustor and the inlet/exhaust of a variable geometry RBCC engine at low inflow Mach
numbers via full flow path of three-dimensional numerical simulations. Furthermore，focus on the feasibility of
using a variable geometry combustor to carry out a steady secondary fuel combustion organization in ramjet mode.
Under the inflow condition of Ma=3，the engine performances were studied based on the rocket-ramjet and pure
ramjet combustion mode，and the transition of the engine from the rocket-ramjet mode to the pure ramjet mode
was obtained in the variable geometry ram combustor. Concluding remarks are summarized as：（1）In the rocket
ramjet mode，the primary rocket has obvious positive effects on improving the secondary fuel combustion efficien⁃
cy and results in a higher ramjet specific impulse. Matching of the combustor and inlet/exhaust has been realized
under the rocket-ramjet mode.（2）In the rocket ramjet mode，improvement of the engine performances prefers a
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concentrated fuel injection rather than a dispersed injection through isolator section and pylons. In the pure ram⁃
jet mode，the specific impulse of the full flow path increases by 14.5%，compared with in the rocket-ramjet
mode，despite the decrease of ram specific impulse by 10.2% due to a worsen combustion efficiency.

Key words：Rocket-based combined-cycle；Variable geometry；Combustor；Ramjet mode；Numerical
simulation；Combustion performance

1 引 言

火箭基组合循环（RBCC）发动机作为一种宽域

多任务工作的组合推进系统，具有火箭高推重比和

冲压发动机高比冲的特点，能够实现从零速起飞到

高超声速飞行，是未来空天运输和临近空间飞行器

的主要动力形式之一［1-4］。目前，针对热力喉道的

RBCC发动机进行了大量的研究工作［5-7］，然而，从热

力学的观点来看，RBCC发动机燃烧室在超燃模态需

要扩张构型满足超声速燃烧需求，而在引射和亚燃

模态燃烧室出口的最优构型则是收-扩结构［2］。同

时，燃烧室为了保持较优的性能，需要其扩张比随着

飞行马赫数的增大而逐渐减小［8］。因此，对于多模态

工作的 RBCC发动机，采用燃烧室变结构的方式能够

满足发动机的高效工作。前期，针对变结构 RBCC燃

烧室在 Ma=2~6亚燃模态的性能进行了数值模拟和

试验研究［9］，结果表明，采用几何喉道的变结构燃烧

室能够在宽范围内高效稳定燃烧，相比于热力喉道

燃烧室具有更优的发动机性能。

相关研究表明，在较低的飞行马赫数阶段，作为

加速爬升型 RBCC发动机来说，低的发动机性能将会

导致较高的燃料消耗［10］，制约了自加速 RBCC的竞争

力。在亚燃冲压模态低马赫数阶段，通过燃烧室扩

张比的改变可以增大二次当量比、减小火箭流量，提

升发动机比冲并满足推力需求。因此，采用变结构

燃烧室降低低马赫数亚燃冲压模态阶段一次火箭流

量、尽早完成火箭冲压模态向纯冲压模态转换，提升

发动机低马赫数性能，才能够更好地拓展 RBCC发动

机的应用范围。另外，宽范围工作 RBCC发动机进排

气与燃烧室耦合影响着发动机的性能［11］，有必要进

行全流道一体化的发动机性能研究。

为了研究采用变结构燃烧室的 RBCC发动机在

低来流马赫数的性能，本文采用三维数值模拟的方

法研究其全流道一体化性能。首先，针对 Ma=3来流

条件研究变结构 RBCC发动机在火箭冲压模式下的

性能，然后详细研究变结构 RBCC发动机在不同喷注

策略下的燃烧室性能，并研究其在不同燃烧组织策

略下燃烧室由火箭冲压向纯冲压工作模式转换的可

能性。

2 发动机构型和数值模拟方法

2.1 变结构RBCC发动机构型

进气道采用二元三波系混压式进气道，三级外

压缩面，三级外压缩角分别为 4.5°，5.0°和 5.5°，总外

压缩角 15°，内压缩角 15°，唇缘结构角为 6°，在 Ma=6
来流时实现激波封口。通过进气道喉道高度的调节

实现进气道总收缩比在 3.8~7.6调节。RBCC全流道

方案采用的变结构进气道如图 1所示，进气道全长

24.14H，H为进气道出口高度。进气道变结构部件为

可转动前体 A和可伸缩唇口 B，通过可转动前体实现

进气道喉道面积调节，通过可伸缩唇口实现溢流窗

大小的调节。

前期研究表明，燃烧室内二次燃料的燃烧区间

长度随着来流总温的升高而缩短［9］。同时，随着飞

行马赫数的提高，燃烧室内燃气的温度逐渐提高，燃

烧室的热防护难度越来越大。基于以上两点考虑，

Fig. 1 Variable inlet configurations
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可以通过燃烧室结构的变化，即燃烧室上顶板和几

何喉道的向前平移满足燃烧室扩张比和几何喉道面

积的减小，同时还能缩短燃烧室长度。图 2给出了

变结构燃烧室流道方案示意图，燃烧室前部为一次

火箭段，采用中心支板式火箭实现二次燃料的点火

稳焰。其中，中心支板占比 0.2，并且中心支板两侧

还可以充当隔离段的延长段的作用，增加进气道的

抗反压能力。燃烧室内则通过顶板和几何喉道单

自由度平移满足不同马赫数下燃烧室扩张比和喉

道 面 积 ，燃 烧 室 内 释 热 长 度 可 由 Ma=2 工 况 的

18.56H向 Ma=6工况下的 11.41H变化，使燃烧室释

热长度减小了约 38.5%。燃烧室内布置了三处燃料

喷注位置，即中心支板（Strut）和两对燃料支板（Py⁃
lon 1和 Pylon 2）。其中，中心支板和燃料支板 Py⁃
lon 1为位置固定，燃料支板 Pylon 2则随着燃烧室

上顶板前后平移。为了使二次燃料与来流空气更

好地掺混，在燃烧室宽度方向，两对燃料支板均匀

分布；在燃烧室高度方向，Ma=2构型时两对燃料支

板完全均分流道。

在较宽的飞行马赫数区间，采用固定结构尾喷

管无法满足燃烧室内高温燃气在尾喷管内均处于

完全膨胀状态。尾喷管采用固定结构，喷管膨胀

比一般取中间马赫数的膨胀比，以兼顾宽范围内

的喷管性能，然而这会带来较低飞行马赫数时尾

喷管处于过膨胀状态，而高飞行马赫数时尾喷管

的欠膨胀状态严重，均会影响发动机的整体性能。

因此，尾喷管将采用变结构调节方案，其调节方案

如图 3所示，尾喷管总长 18.54H，调节总共分为三

档（膨胀比 1.5，1.8和 2.2），Ma=2~4时，燃气在尾喷

管内基本处于完全膨胀状态，Ma=5~7时，则处于欠

膨胀状态。

表 1给出了Ma=3来流发动机构型的主要参数。

2.2 数值模拟方法

在工程实际计算中，RANS方法仍然是目前使用

最为广泛的湍流数值模拟方法。本文利用非结构三

维流体计算软件 CFD++［12］中非线性（Cubic）k-ε湍流

模型求解雷诺时均 N-S方程，非线性 k-ε湍流模型能

更好地模拟流场正应力各项异性、漩涡以及流线的

曲率影响。该模型在文献［13-15］中对 HIFIRE-2双
模态冲压发动机燃烧室进行了三维数值模拟，并能

与实验数据很好贴合。

由于燃烧室采用液体煤油燃料作为二次燃料进

行燃烧，为了模拟燃烧室内煤油液滴的蒸发雾化，本

文采用欧拉离散相（EDP）模型来模拟二次燃料的喷

注。实际的燃烧过程通常是湍流和化学反应相互作

用的结果，如果不考虑湍流影响，在预测点火延迟时

间等方面有一定的不利影响，然而本文只考虑稳态

过程，因此湍流对燃烧的影响可以忽略［16］，故采用有

限速率模型模拟燃烧室的燃烧过程。本文采用煤油

作为二次燃料，其成分通常较为复杂，是一种混合

物，采用 C10H20作为煤油的替代分子，其物性参数参

见文献［17］。煤油的化学反应机理涉及到很多个基

元反应，考虑数值模拟的可实现性以及计算机资源，

采用 10组分 12步简化动力学模型［18］模拟煤油的

燃烧。

Fig. 2 Variable geometry combustor configurations

Table 1 Parameters of the RBCC configurations under

Ma=3 inflow condition

Inlet
contraction
ratio
3.8

Combustor
expansion
ratio
2.8

Throat
expansion
ratio
2.3

Nozzle
expansion
ratio
1.8
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2.3 数值模拟方法验证

采用西北工业大学 RBCC直连实验所获得的液

态煤油变结构发动机直连实验结果验证超声速来流

条件下液态煤油燃烧模拟的准确性。Ma=3模拟隔离

段入口马赫数为 1.6，总压为 0.6MPa，总温为 600K，一
次火箭流量 0.12kg/s，；二次燃料通过流向涡支板喷

注，当量比为 0.7。考虑上述发动机的对称性，取其一

半流道作为计算区域，并对壁面附近适当加密以保

证计算精度，计算网格总数约为 120万。

数值计算与实验壁面压力对比曲线如图 4所示。

从图中的压强曲线可以看出，数值计算与实验所测

得的压力曲线能较好贴合。同时，数值计算所得压

力曲线在各个特征位置所反映的趋势也与实验一

致，如燃料支板处压力的小幅振荡以及燃烧释热带

来的压力小幅下降。在燃烧室内，数值模拟数据相

比试验测试数据最大误差约为 10.8%，平均误差为

6.2%，因此可以认为本文所采用的数值计算方法切

实可行，能较为准确地反映实际流场的状况，并较为

准确地模拟变结构燃烧室燃烧流场。

2.4 计算工况介绍

由于发动机几何构型对称，在进行全流道网格

划分时取 1/2区域进行计算以节省计算时间，并对发

动机壁面附近进行局部加密，网格总数约为 350万。

进气道和尾喷管计算区域采用压力远场、压力出口

边界条件，一次火箭入口采用质量流量入口条件，发

动机壁面边界则采用无滑移绝热壁面。

RBCC变结构燃烧室喷注位置主要为隔离段喷

注（Strut）和燃料支板喷注，其中，燃料支板分为固定

燃料支板喷注（Pylon 1）和移动燃料支板喷注（Pylon
2）。表 2为 Ma=3来流全流道耦合的燃烧室燃烧组

织计算工况，表中给出了不同来流参数下燃烧室内

一次火箭和二次当量比喷注情况。工况 1和工况 2
的二次燃料喷注方案一致，研究两个工况火箭开关

状态对发动机性能的影响。在当火箭关闭后通过在

隔离段内喷注少量二次燃料以替代火箭的稳焰作

用，因此，工况 3和工况 4则在隔离段内喷注 0.2当量

比二次燃料，对比不同燃烧组织方式对发动机性能

的影响。

3 结果与讨论

3.1 流场分析

图 5为Ma=3来流不同工作模式下流道压力对比

曲线，工况 1、工况 3和工况 4的压力曲线类似，均在

燃烧室内建立了较高的压力，工况 2燃烧室压力则较

低。在一次火箭均工作的工况 1和工况 3隔离段和

燃烧室前半段压力基本重合，而燃烧室后半段工况 1
压力较高，这表明在火箭冲压工作模式下，采用燃料

较为集中的工况 1具有更高的燃烧压力，而工况 3少
量燃料隔离段喷注，喷注位置较为分散反而不利于

燃烧室压力的建立。然而，在工况 1的基础上关闭一

次火箭后则为工况 2，此时燃烧室压力大幅下降，在

几何喉道的作用下形成了较低的燃烧室压力平台。

此时隔离段压力基本保持不变，说明此时隔离段内

基本无流动分离，也就无法形成预燃激波串，同时超

声速气流撞击燃料支板导致 x/H=5~10处出现压力振

荡。相反，在工况 3基础上关闭一次火箭后的工况 4，
隔离段内提前喷注 0.2当量比燃料很好替代了一次

Fig. 4 Numerical simulation validation through measured

pressure

Table 2 Operation condition parameters

Case
1
2
3
4

ṁ rocket/
（kg/s）
0.12
0
0.12
0

Oxygen/
fuel ratio
2.6
-
2.6
-

Equivalence
ratio
1
1
1
1

Injection scheme
strut+pylon 1+pylon 2

0.0+0.6+0.4
0.0+0.6+0.4
0.2+0.4+0.4
0.2+0.4+0.4

Fig. 3 Variable geometry nozzle configurations
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火箭稳焰作用，隔离段和燃烧室前半部压力略有下

降，燃烧室压力维持在较高的水平。

图 6为Ma=3来流不同工作模式下流道静温对比

曲线。流道静温在燃烧室内逐渐升高，并在燃烧室

几何喉道前达到峰值，随后由于气流加速逐渐降低。

工况 1和工况 3火箭冲压工作模式流道静温更高，火

箭射流增强燃烧作用明显。工况 4流道温度有所下

降，但还能够保持一定的释热量，相反工况 2则只是

少量的燃烧释热，流道静温较低。

图 7为Ma=3来流不同工作模式下流道马赫数对

比曲线。工况 1和工况 3火箭冲压工作模式在隔离

段内流道马赫数基本一致，而二次燃料集中释热的

工况 1燃烧室内马赫数更低。在一次火箭关闭后，工

况 2中二次燃料无法高效燃烧，隔离段内预燃激波串

将会消失，在隔离段内主要靠粘性阻力对来流进行

减速，同时燃烧室几何喉道的作用仍然使燃烧室保

持为亚声速状态并在几何喉道位置壅塞。工况 4中
二次燃料则保持了高效燃烧，但燃烧室压力略有下

降导致隔离段内预燃激波串会向燃烧室方向移动，

同时燃烧室前部速度也较工况 3高，燃烧室后部则由

于二次燃料燃烧释热带来的燃烧室加速作用更弱反

而速度更低。

图 8为 Ma=3来流不同工作模式下流道 Ma≥1流
场对比，各个工况燃烧室内均能够保持为亚声速状

态。工况 1和工况 3隔离段内预燃激波串形式基本

一致，并在几何喉道位置形成几何壅塞。当一次火

箭关闭后，工况 2二次燃料无法满足高效燃烧，隔

离段内无流动分离，预燃激波串存在于燃烧室内，

壅塞位置则在几何喉道之后附近；工况 4二次燃料

继续高效释热，强度略有下降，导致隔离段内预燃

激波串后移，但同样在几何喉道位置形成了一定的

壅塞。

3.2 热态性能分析

根据总温升定义燃烧效率为

η b = T͂ t ( x ) - T͂ t,in
T͂AFT - T͂ t,in （1）

式中 T͂ t ( x )为流道截面质量平均总温，T͂ t，in燃烧室

入口总温，T͂AFT绝热火焰温度。

图 9为Ma=3来流不同工作模式下流道燃烧效率

对比曲线。从图中可以看出，工况 1采用了燃料支板

喷注燃料，燃烧室内二次燃料释热效果相对更高，燃

烧效率最高；工况 3燃烧效率则略有下降，燃烧效率

仍然较高达到 0.910。一次火箭关闭后，工况 2无法

维持高效燃烧，燃烧效率大幅下降至 0.233；工况 4虽
然能够维持一定的燃烧强度，燃烧效率仍然下降

至 0.75。
燃烧室总压恢复系数为燃烧室沿程截面质量平

均总压 pt与燃烧室入口总压 p0之比。图 10为 Ma=3

Fig. 5 Comparison of the pressure along inner flow path in

different operating modes

Fig. 7 Comparison of the Mach number along inner flow

path in different operating conditions

Fig. 6 Comparison of the temperature along inner flow

path in different operating conditions
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来流不同工作模式流道总压恢复系数对比曲线，工

况 1和工况 3由于燃料喷注方式有所差别，导致燃烧

室内压力损失略有差别，但燃烧室内整体的释热量

和几何喉道大小一致，保证了喉道处总压基本一致，

因此在燃烧室出口处总压恢复系数差别较小。在火

箭关闭后，燃烧室内释热强度均下降，在保持几何喉

道大小不变的情况下，若要实现在喉道位置处壅塞，

更小的燃烧室总温将会带来更大的总压损失。因

此，工况 2总压损失最大，燃烧室出口处总压恢复系

数也更小；工况 4相比于工况 3，燃烧室出口处总压恢

复系数也由 0.534降为了 0.488。

发动机比冲也是评价发动机性能的一个重要参

数，分别定义发动机冲压比冲（I sp - ram）和全流道比

冲（I sp）为

I sp - ram = F ram
g 0ṁ fuel

（2）

I sp = F ram + F rocket
g 0 ( ṁ fuel + ṁ rocket ) （3）

式中 g0为重力加速度；F ram为进排气与冲压燃烧

室推力，其为发动机内壁面压力（绝对压力与环境压

力的差值）与内壁面阻力之差；F rocket 为火箭燃烧室

推力，其为内置火箭在发动机轴线方向的推力；ṁ fuel

Fig. 8 Comparison of the Ma≥1 field of the engine in different operating conditions

Fig. 9 Comparison of the combustion efficiency along inner

flow path in different operating conditions

Fig. 10 Comparison of the total pressure recovery coefficient

along inner flow path in different operating conditions
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为 二 次 燃 料 质 量 流 量 ；ṁ rocket 为 火 箭 推 进 剂 质 量

流量。

表 3为 Ma=3来流不同工作模式发动机性能对

比。表中发动机推力和比冲性能很好地反映了燃烧

室不同燃烧组织和工作模式下的状态。工况 1采用

燃料集中于燃料支板喷注，具有比工况 3更优的发动

机性能。工况 3和工况 4相比，同样的喷注策略下，

一次火箭工作带来更高的燃烧效率，其发动机的冲

压比冲相对更高，进一步说明一次火箭增强二次燃

料高效燃烧释热的积极作用。工况 2无法组织高效

的燃烧，发动机没有正常工作，但在几何喉道的作用

下发动机仍然产生了正推力。通过调整变结构燃烧

室喷注策略，满足了 Ma=3来流条件下发动机在不同

工作模式下的正常工作，但冲压燃烧室燃烧效率下

降，冲压比冲较大幅度下降约 10.2%，但相比全流道

比冲则提升约 14.5%。

4 结 论

本文构建了耦合进排气变结构 RBCC发动机，研

究了其在低来流马赫数冲压模式下全流道性能。针

对 Ma=3来流，研究了火箭冲压燃烧模式下的发动机

性能，实现了燃烧室工作模式的转变。通过本文的

研究工作得到以下结论：

（1）在火箭冲压工作模式下，一次火箭对二次燃

料的稳焰和增强燃烧作用明显。通过一次火箭小流

量工作能够提高二次燃料的燃烧效率，冲压燃烧室

比冲性能较优。在火箭冲压工作模式下，燃烧室与

进排气能够匹配工作。

（2）燃烧室工作在火箭冲压模式时采用燃料支

板集中喷注燃料的性能优于隔离段和燃料支板分散

喷注时性能。但是，为了使发动机由火箭冲压工作

模式向纯冲压工作模式转变，需要在隔离段内提前

喷注燃料。同时，发动机工作在纯冲压模式时燃烧

效率将会下降，并且发动机冲压比冲比火箭冲压工

作模式下降 10.2%，全流道比冲则上升 14.5%。
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